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Abstract of EP1010616 

The wing has a spoiler on its upper side with a 
flexible cover and at least one actuator (3) acting 
upon it to adaptively control shock waves by 
convex bulging of the covering. The actuator(s) 
provides the required length for the bulge (5) on 
the covering on the front edge (14) of the spoiler 
via a structural element and simultaneously acts 
upon the covering in such a way that the position 
of the bulge correlates with the positions) of the 
actuator(s) for constant height. The actuator(s) 
provides the required length for the bulge (5) on 
the covering on the front edge (14) of the spoiler 
via a structural element and simultaneously acts 
upon the covering in such a way that the position 
of the bulge correlates with the positions) of the 
actuator(s) for constant height. 
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Beschreibung 

[0001] Die Erfindung betrifft einen adaptiven Flug- 
zeugtragflugel. 

[0002] Zur Adaption eines Flugzeugtragflugels hin- 5 
sichtlich seines Auftriebes, seines Stromungswider- 
standes und seiner Steuerwirkung auf die unterschied- 
lichen Flugzustande wie Start-, Reiseflug- und Lande- 
phase sind verschiedene Losungen bekannt, die auf ei- 
ner adaptiven Anderung des Tragflugelprofiles selbst to 
beruhen (DE-A-20 26 054). Die Tragflugel sind dazu teil- 
weise mit einer flexiblen Beplankung versehen, auf die 
innerbalb des Tragflugels uber Aktuatoren mittels ver- 
stellbaren Strukturelementen eingewirkt wird. 
[0003] Beim Reiseflug mit hohen Geschwindigkeiten « 
treten auf der Oberseite eines Flugzeugtragflugels be- 
kannterweise Stoftwellen auf, die durch ihre Form den 
Stromungswiderstand des Flugzeugtragflugels merk- 
lich erhohen. 

[0004] WO 93/0291 5 und DE 44 46 031 A1 offenbaren 20 
Flugzeugtragflugel, auf deren Oberseite in Hohe eines 
ublicherweise verwendeten Spoilers eine konvexe Aus- 
beulung zur adaptiven Kontrolle von Stoftwellen ausge- 
fahren werden kann. Hierbei sind im Inneren des Profils 
mehrere Aktuatoren angebracht, mit denen die Profilho- 25 
he lokal angehoben werden kann, womit eine diskrete 
Ausbeulung durchgefuhrt wird. Dabei ist das lokal er- 
ziehlbare Maximum in gewissen Grenzen frei wahlbar. 
[0005] Der Erfindung liegt die Aufgabe zugrunde, ei- 
nen Flugzeugtragflugel mit einem auf seiner Oberseite 30 
mit einer flexiblen Beplankung versehenen Spoiler und 
einen auf diese wirkenden Aktor anzugeben, bei dem 
bei Bedarf eine konvexe Ausbeulung gebildet werden 
kann, die in ihrer Hohe ein festes Mali hat und deren 
Lage in Stromungsrichtung kontinuieriich veranderbar 35 
ist. Dieser Aufbau soli einfach und weitgehend war- 
tungsfrei sein. Hinzu kommt, daft der Flugzeugflugel in 
seiner Gesamtheit den Luftlasten entsprechend stabil 
sein soil. 

[0006] Diese Aufgabe wird erfindungsgemaft durch *o 
die Merkmale des Patentanspruchs 1 geldst. Weiterbil- 
dungen der Erfindung sind in den Unteranspruchen an- 
gegeben. 

[0007] Die erfindungsgemafte Ldsung fuhrt die Kon- 
trolle einer Stoftwelle mittels einer adaptiven Profilan- 
derung des Tragflugels durch. Dazu ist ein ublicherwei- 
se auf dem Tragflugel angeordneter Spoiler auf seiner 
Oberseite mit einer flexiblen Beplankung versehen und 
es wird bei Flugbedingungen, die ein Auftreten von 
Stoftwellen erwarten lassen, mittels Aktuatoren uber 50 
Strukturelemente in dem Spoiler auf die flexible Beplan- 
kung derart eingewirkt, daft eine Ausbeulung der Spoi- 
leroberflache entsteht. Das Maximum der sich mit ge- 
ringen Steigungen iiber die gesamte Spoilerlange erhe- 
benden und wieder absenkenden flachen Beule ist zwi- 55 
schen ca. 30 % und ca. 80 % der Spoiiertiefe uber eine 
entsprechende Verstellung der Strukturelemente ver- 
schiebbar. Zwischen der Spoilervorderkante und der 
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Vorderkante der flexiblen Beplankung ist vorteilhafter- 
weise ein schmaler Schlitz ausgebildet. Es konnen aber 
auch Grunde vorliegen, die es notwendig machen, daft 
dieser von einem Dichtprofil ausgefullt ist. 
[0008] In einem Unteranspruch ist eine Weiterbildung 
der Erfindung aufgezeigt, die fur Spoiler geeignet ist, auf 
deren Oberflache nur eine geringe Sogwirkung auftritt. 
Nur mit einem einzigen Aktuator werden in dieser Vari- 
ante sowohl die ublichen Betriebsstellungen des Spoi- 
lers in dem Flugzeugtragflugel als auch die Ausbeulung 
der Spoileroberflache bewirkt. 

[0009] Anhand der Zeichnung wird ein Ausfuhrungs- 
beispiel der Erfindung naher erlautert. 

Fig. 1 zeigt den Spoiler eines erfindungsgemafien 
Flugzeugtragflugels im Reiseflug ohne 
Stofckontrolle, 

Fig.2 zeigt den Spoiler im Reiseflug mit adaptiver 
Stofikontrolle, 

Fig.3 zeigt eine Innenansicht des vorderen Spoiler- 
bereiches mit Blick von vorn, 

Fig.4 zeigt eine Lamellenabdeckung fur die Spoiler- 
seiten und 

Fig. 5 zeigt einen Spoiler mit nur einem Aktuator fur 
den Stellbetrieb und fur die Stofikontrolle. 

[001 0] Der in Fig. 1 gezeigte Spoiler 1 besteht aus ei- 
ner Spoilervorderkante 14 mit mehreren Hauptlagem 
20, einer starren Spoilerunterseite 21 , auf seiner Ober- 
seite aus einer flexiblen Beplankung 2, inneren Struktu- 
relementen 6,7,8 und 25, mit Gestange 9 zur mechani- 
schen Ankopplung der Strukturelemente 6 an die Struk- 
turelemente 7, Querstringern 22, Langsspanten 28, ei- 
ner in sich verschiebbaren Hinterkante 23 und zwei 
Spoilertiebeln 24, auf den ein zweiter Aktuator 4 mit sei- 
nem Stellarm 13 in bekannter Weise zur Verstellung des 
Spoilers 1 in seine verschiedenen Flugbetriebsstellun- 
gen einwirkt. Der Spoiler 1 dreht bei diesen Verstellun- 
gen urn die zueinander fluchtenden Hauptlager 20. 
[0011] Fig. 1 und Fig.2 zeigen den Spoiler in der Be- 
triebsstellung fur den Reiseflug, in welcher der Spoiler 
nicht angestellt ist und mit seiner Hinterkante 23 auf den 
angrenzenden Bereichen des Flugzeugtragflugels 19 
aufliegt. Zur Kontrolle von Stofiwellen, die bei hohen 
Geschwindigkeiten im Reiseflug auftreten, wirken zwei 
parallele, erste Aktuatoren 3 mit seinen Stellarmen 12 
uber die Strukturelemente 6,7,8 und 25 derart auf die 
flexible Beplankung 2 ein, daft eine konvexe Ausbeu- 
lung der flexiblen Beplankung 2 entsteht (Fig.2). Das 
Maximum der Ausbeulung 5 ist zur adaptiven Kontrolle 
von Stoftwellen im Sinne des Richtungspfeiles 10 ver- 
schiebbar. 

[0012] Dazu sind die beiden Stellarme 1 2 an zwei par- 
allel wirkende Strukturelemente 6 angelenkt, die jeweils 
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als ein zweiarmiger Hebel ausgebildet und im vorderen 
Bereich des Spoilers 1 in einem Lager 11 aufgenommen 
sind. Der eine Arm dieser Hebel ragt aus der Spoilerun- 
terseite 21 heraus. An dessen Ende ist der Stellarm 12 
des ersten Aktuators 3 angekoppelt. Der andere Hebel- 
arm ragt in dem Spoiler 1 bis zur Oberseite hinauf An 
ihn ist jeweils die Vorderkante 16 der flexiblen Beplan- 
kung 2 befestigt. Auf einer Teillange des oberen Hebel- 
armes ist jeweils das Gestange 9 angekoppelt, das auf 
im vorderen Bereich des Spoilers 1 gelagerte Struktur- 
elemente 7 einwirkt. 

[001 3] Die konvexe Ausbeulung der flexiblen Beplan- 
kung 2 wird mit einem Heranziehen der unteren Hebel- 
arme durch die ersten Aktuatoren 3 bewirkt. Dabei 
schiebt der obere Hebelarm die Vorderkante 16 der fle- 
xiblen Beplankung 2 und mit dem Gestange 9 die Struk- 
turelemente 7 nach hinten. Die an die Strukturelemente 
fixierte flexible Beplankung 2 wird entsprechend der 
Stellung der Strukturelemente 7 und 8 zur Ausbeulung 
gezwungen und schiebt sich in der in sich verschiebba- 
ren Hinterkante 23 nach hinten. 
[0014] Die Kinematik der Strukturelemente 6,7, 8,25 
und Gestange 9 ist so ausgefuhrt, daft die Ausbeulung 
zuerst vome in der flexiblen Beplankung 2 entsteht und 
bei einem weiteren Heranziehen der unteren Hebelar- 
me nach hinten wandert. Durch eine mit einfachen Mittel 
erreichbare Anderung der Kinematik kann die Ausbeu- 
lung zuerst hinten entstehen und durch das weitere Her- 
anziehen der Hebelarme nach vorne wandern. 
[001 5] Die in sich verschiebbare Hinterkante 23 ist so 
ausgebildet, daft die flexible Beplankung 2 und die Spoi- 
lerunterseite 21 an der Hinterkante des Spoilers so mit- 
einander verbunden sind, daft eine Verschiebung ge- 
geneinander in Spoilerlangsrichtung moglich ist; z.B. 
dadurch, daft die flexible Beplankung 2 gleitend in ei- 
nem an der Spoilerunterseite 21 angeordneten Lager 
aufgenommen ist. 

[001 6] Die beim Heranziehen der unteren Hebelarme 
von den Gestangen 9 verschobenen Strukturelemente 
7 unterstutzen das Nachhintenschieben der flexiblen 
Beplankung 2 und kontrollieren gleichzeitig die Form 
der Ausbeulung. Dazu sind die Strukturelemente 7 an 
der flexiblen Beplankung 2 und an der starren Beplan- 
kung der Spoilerunterseite 21 in Gelenken 33 aufge- 
nommen. Weitere Strukturelemente 8 , auf die kein Ge- 
stange 9 einwirkt, sind im hinteren Teil des Spoilers 1 
an der Ober- und Unterseite in Gelenken 33 gelagert 
und steuern die Form der Ausbeulung im hinteren Teil. 
Die Strukturelemente 7 und 8 und die Gestange 9 er- 
strecken sich, unterbrochen durch Langsspanten 28 
uber die gesamte Spoilerbreite. Gegebenenfalls sind 
geeignete weitere Unterbrechungen, z.B. zur Erzielung 
von Gewichtseinsparungen moglich. 
[0017] Je nach Stellung des Strukturelementes 6 ist 
die Position des Maximums der Ausbeulung 5 und die 
Beulenhohe variierbar. Mit dem gezeigten Ausfuhrungs- 
beispiel laftt sich die Position des Maximus der Ausbeu- 
lung 5 im Bereich von 30% bis 80% der Spoilertiefe ad- 



aptiv anpassen. 

[0018] Fig.3 zeigt die Innenansicht des vorderen 
Spoilerbereiches mit Blick von vorn. Dabei ist die rechte 
Spoilerhalfte nur im Ansatz gezeigt, da sie symmetrisch 

5 zur linken Spoilerhalfte ausgebildet ist. Das Strukturele- 
ment 6 und der Spoilerhebel 24 sind doppelt ausgebil- 
det. Die von den ersten Aktuatoren 3 in die Strukturele- 
mente 6 eingeleitete Drehbewegung urn die Lager 11 
wird von einer Stellwelle 27, die kraftschlussig mit den 

10 Strukturelementen 6 verbunden und an der Spoilerun- 
terseite 21 in Lagem 26 aufgenommen ist, auf weitere 
Strukturelemente 25 kraftschlussig ubertragen. Diese 
Strukturelemente 25 verteilen sich gleichmaftig uber die 
Breite des Spoilers 1. An ihnen ist die Vorderkante 16 

15 der flexiblen Beplankung 2 befestigt, so daft sie dazu 
beitragen, die zur Ausbeulung der flexiblen Beplankung 
erforderlichen Schub- und Zugbewegungen gleichma- 
ftig uber die gesamte Spoilerbreite in die flexible Be- 
plankung 2 einzuleiten. 

20 [0019] In dem Spoiler sind in ublicher Weise Langs- 
spanten 28 eingezogen. In den Spoilerseitenwanden 1 5 
sind jeweils ein Hauptlager 20 des Spoilers aufgenom- 
men. Weitere Hauptlager 20 befinden sich in einer star- 
ren Mittelstruktur 29 , an die auch zwei Spoilerhebel 24 

25 angelenkt sind. Die Spoilerhebel 24 werden von dem 
Stellarm 1 3 des zweiten Aktuators 4 bewegt an dem sie 
gelenkig angekoppelt sind. Die Stellarme 12 fur die er- 
sten Aktuatoren 3 und der Stellarm 1 3 fur den zweiten 
Aktuator 4 sind wegen der besseren zeichnerischen 

30 Darstellbarkeit wegen in Fig.3 urn 90 grd nach unten ge- 
klappt dargestellt worden 

[0020] Die in Fig. 4a bis Fig. 4b gezeigte Lamellen- 
struktur 18 dient zur Abdeckung der bei einer Ausbeu- 
lung derflexiblen Beplankung 2 entstehenden seitlichen 

35 Offnungen oberhalb der Spoilergrundform. Die Lamel- 
lenstruktur 18 ist an den Seitenkanten derflexiblen Be- 
plankung 2 befestigt und da sie im Sinne des Richtungs- 
pfeiles 32 biegsam ist folgt sie der Ausbeulung der fle- 
xiblen Beplankung 2 wobei ihre einzelnen Lamellen 

40 uberlappt bleiben. Die Uberlappung der einzelnen La- 
mellen ist so ausgebildet, daft sie der Fahrtwind aufein- 
anderdruckt. Der Richtungspfeil 31 soil die Flugrichtung 
andeuten. 

[0021] Fig.4a zeigt eine Draufsicht auf den rechten 
45 Spoilerrand und Fig 4b zeigt eine Lamellenstruktur 18 
fur diesen Spoilerrand in Seitenansicht. Zwischen den 
einzelnen Lamellen dieser Struktur ist ein Dampfungs- 
material 30 integriert. Dieses dampft das Flattern ein- 
zelner Lamellen, behindert aber nicht eine Verstellung 
50 der Lamellenstruktur infolge einer Ausbeulung der fle- 
xiblen Beplankung 2. Fig 4c zeigt den linken Spoilerrand 
ingeschnittenerVorderansicht. Erkennbaristdas Uber- 
lappen der Spoilerseitenwand 15 von der Lamellen- 
struktur 18, die am Seitenrand derflexiblen Beplankung 
55 2 befestigt ist. Weiterhin ist ein Langsspant 28 in Fig 4c 
zu sehen. 

[0022] Abweichend von dem vorangehend beschrie- 
benen Ausfuhrungsbeispiel konnen die Strukturele- 
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rtiente 6 auch als einarmiger Hebel ausgebildet sein, der 
mit einem Ende am Spoiler gelagert ist, z.B. auf dem 
Spoilerhebel 24 und an dessen freien Hebelarmende 
die flexible Beplankung 2 mit ihrer Vorderkante 16 und 
auf einer TeillSnge des Hebelarmes der Stellarm 1 2 des 
ersten Aktuators 3 und das Gestange 9 angebunden ist. 
[0023] Es kann auch nur ein erster Aktuator 3 mit ei- 
nem Stellarm 12 und mit einem Strukturelement 6 fur 
die erfindungsgemafte Losung ausreichend sein. Au- 
fierdem mufc der erste Aktuator 3 nicht zwingend auf 
dem Stellarm 13 des zweiten Aktuators 4 gelagert sein. 
Die ersten Aktuatoren 3 konnen bei angepafiten Struk- 
turelementen 6,7,8,25 auch am Oder im Spoiler 1 selbst 
gelagert sein. 

[0024] Eine geeignete Ausbeulung der flexiblen Be- 
plankung 2 zur Stofckontrolle mufi sich nicht, wie aus 
der vorangehenden Beschreibung ableitbar ist, parallel 
zur Spoilervorderkante 14 und uber die gesamte Breite 
des Spoilers erstrecken, d.h. es konnen lokal begrenzte 
Ausbeulungen der flexiblen Beplankung 2 fur eine 
Stofikontrolle ausreichend sein. 
[0025] Der in Fig.5 gezeigte Spoiler mit nur einem Ak- 
tuator fur den Stellbetrieb und fur die StoGkontrolle ent- 
spricht bis auf einige Anderungen dem voranstehend zu 
Fig. 1 beschriebenen Spoiler. Die in Fig.5 verwendeten 
Bezugszeichen stimmen so weit vorhanden mit denen 
von Fig. 1 uberein. 

[0026] Das als zweiarmiger Hebel ausgebildete 
Strukturelement 6 ist an seinem aus dem Spoiler 1 her- 
ausragenden Hebelarmende mit dem Stellarm 12 eines 
ersten Aktuators 3 verbunden. Aufierdem wirkt zwi- 
schen diesem Hebelarmende und einem Angriffspunkt 
37 an der Spoilerunterseite eine Zugfeder 36. Der An- 
griffspunkt 37 liegt von der Spoilervorderkante 14 aus 
gesehen hinter dem herausragenden Hebelarm. 
[0027] Bei einer heranziehenden Betatigung des er- 
sten Aktuators 3 wird wegen eines fehlenden Wider- 
standes der ausgestellte Spoiler 1 urn das Hauptgelenk 
20 ohne Dehnung der Zugfeder 36 und damit ohne Dre- 
hung des zweiarmigen Hebels urn das Lager 11 auf die 
Oberflache des Flugzeugtragflugels 19 gezogen, wo er 
zum Aufliegen kommt. Nach dem Aufliegen ist keine 
Fortsetzung der Drehung des Spoilers 1 urn das Haupt- 
lager 20 mehr moglich. Ein weiteres Heranziehen des 
Hebelarmendes fiihrt dann zu einer Drehung des zwei- 
armigen Hebels urn das Lager 11 bei einer Dehnung der 
Zugfeder 36. Diese Drehung des zweiarmigen Hebels 
fiihrt uber die Strukturelemente 7 und 8 zu der Ausbeu- 
lung der flexiblen Beplankung 2 wie zu Fig. 1 und Fig. 2 
voranstehend beschrieben worden ist. Es kann in dieser 
Version der Spoilerhebel 24, der zweite Aktuator 4 und 
sein Stellarm 13 eingespart werden. Diese Ausfuhrung 
ist fur Spoiler geeignet, auf deren Oberflache eine ge- 
ringe Sogwirkung auftritt, wodurch die Zugfeder 36 zum 
Straffen der flexiblen Beplankung 2 nicht allzu stark aus- 
gelegt werden mufi. 



Patentanspruche 

1. Flugzeugtragflugel mit einem auf seiner Oberseite 
mit einer flexiblen Beplankung (2) versehenen 

5 Spoiler (1) und mindestens einem zur adaptiven 
Kontrolle von Stofiwellen uber eine konvexe Aus- 
beulung der flexiblen Beplankung (2) auf diese ein- 
wirkenden Aktuator (3), wobei der/die Aktuator(en) 
(3) uber mindestens ein erstes Strukturelement (6), 

10 welches im vorderen Bereich des Spoilers ( 1 ) dreh- 
bar gelagert ist und an dessen einem Ende die fle- 
xible Beplankung (2) befestigt ist, die zur Ausbeu- 
lung benotigte Lange an Beplankung an der Spoi- 
lervorderkante (14) derart bereitstellt, dass unter 

*5 Aktuatoreinwirkung das mit der flexiblen Beplan- 
kung (2) verbundene Ende des ersten Strukturele- 
mentes (6) unter Ausbildung einer konvexen Aus- 
beulung in Richtung Spoilerhinterkante (23) ge- 
schoben wird, wobei gleichzeitig uber im Spoiler (1 ) 

20 gelagerte zweite und dritte Strukturelemente (7, 8, 
25), die teilweise an das erste Strukturelement (6) 
angekoppelt sind, das Schieben in Richtung Spoi- 
lerhinterkante (23) unterstutzt wird und bei weiterer 
Aktuatorbetatigung die Lage der Ausbeulung bei 

25 konstanter Hohe entlang der Langserstreckung 
(10) des Spoilers (1) verschiebbar ist. 

2. Flugzeugtragflugel nach Anspruch 1 , dadurch ge- 
kennzeichnet, dass die im Spoiler (1) gelagerten 

30 zweiten Strukturelemente (7) uber ein Gestange (9) 
an das erste Strukturelement (6) angekoppelt sind. 

3. Flugzeugtragflugel nach Anspruch 1 Oder 2, da- 
durch gekennzeichnet, dass die im Spoiler (1 ) ge- 

35 lagerten zweiten Strukturelemente (7) an der flexi- 
blen Beplankung (2) und an einer starren Beplan- 
kung der Spoilerunterseite (21) in Gelenken (33) 
aufgenommen sind. 

40 4. Flugzeugtragflugel nach einem der Anspruche 1 bis 

3, dadurch gekennzeichnet, dass die im Spoiler 
(1) gelagerten dritten Strukturelemente (8), auf die 
kein Gestange (9) einwirkt, im hinteren Teil des 
Spoilers (1) an der Ober- und Unterseite in Gelen- 

45 ken (33) gelagert sind. 

5. Flugzeugtragflugel nach einem der Anspruche 1 bis 

4, dadurch gekennzeichnet, dass die Spoilerhin- 
terkante (23) derart ausgebildet ist, dass die flexible 

50 Beplankung (2) und die Spoilerunterseite (21) ge- 
geneinander in Spoilerrichtung (10) verschiebbar 
sind. 

6. Flugzeugtragflugel nach einem der Anspruche 1 bis 
55 5 ? dadurch gekennzeichnet, dass sich die konve- 
xe Ausbeulung parallel zur Spoilervorderkante (14) 
erstreckt. 
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7. Flugzeugtragflugel nach einem der Ansprtiche 1 bis 

6, dadurch gekennzeichnet, dass die Lage des 
Maximums der Ausbeulung (5) in Bezug auf die 
Spoilervorderkante (14) im Bereich von 30% bis 
80% der Spoilertiefe veranderbar ist. 

8. Flugzeugtragflugel nach einem der Ansprtiche 1 bis 

7, dadurch gekennzeichnet, dass der/die erste 
(en) Aktuator(en) (3) auf dem Stellarm (13) eines 
zweiten Aktuators (4), mit dem der Spoiler (1) im 
Flugzeugtragflugel (1 9) in bekannter Weise in seine 
verschiedenen Betriebsstellungen gestelltwird, ge- 
lenkig gelagert ist/sind. 



kung der bei einer Ausbeulung entstehenden Off- 
nungen in den Spoilerseitenwanden (15)jeweilsei- 
ne flexible, sich uberdeckende Lamellenstruktur 
(18) vorgesehen ist 

5 

14. Flugzeugtragflugel nach einem der Ansprtiche 1 bis 
13, dadurch gekennzeichnet, dass zwischen der 
Spoilervorderkante (14) und der Vorderkante (16) 
der flexiblen Beplankung (2) ein schmaler Schlitz 
10 (34) ausgebildet ist 



Claims 



9. Flugzeugtragflugel nach einem der Ansprtiche 1 bis 
8, dadurch gekennzeichnet, dass das minde- 
stens eine erste Strukturelement (6) als zweiarmi- 
ger Hebel ausgebildet ist, an dessen oberem He- 
belarmende die flexible Beplankung (2) mit ihrer 
Vorderkante (16) und an dessen unterem Hebelar- 
mende der erste Aktuator (3) mit seinem Stellarm 
(12) angebunden ist. 

10. Flugzeugtragflugel nach Anspruch 9, dadurch ge- 
kennzeichnet, dass der Aktuator (3) von der Spoi- 
lervorderkante (14) aus gesehen vor dem unteren 
Hebelarmende angeordnet ist, so dass durch ein 
Heranziehen des unteren Hebelarmendes durch 
den Aktuator (3) das obere Hebelarmende die Vor- 
derkante (16) des flexiblen Beplankung (2) in Rich- 
tung Spoilerhinterkante (23) schiebt. 

11. Flugzeugtragflugel nach Anspruch 9 Oder 10, da- 
durch gekennzeichnet, dass eine Zugfeder (36) 
zwischen dem Hebelarmende, auf das dererste Ak- 
tuator (3) einwirkt, und dem Spoiler (1) angeordnet 
ist, und dass mit dem ersten Aktuator (3) der Spoiler 
(1) im Flugzeugtragflugel (19) in seine Betriebsstel- 
lung verstellt wird und bei Auflage des Spoilers (1) 
auf dem Flugzeugtragflugel (1 9) mit demselben Ak- 
tuator (3) bei einer Dehnung der Zugfeder (36) uber 
das mindestens eine Strukturelement (6) und die im 
Spoiler (1) gelagerten Strukturelemente (7, 8, 25) 
auf die flexible Beplankung (2) derart eingewirkt 
wird, dass die konvexe Ausbeulung zur adaptiven 
Stolikontrolle entsteht. 

12. Flugzeugtragflugel nach einem der Ansprtiche 1 bis 
8, dadurch gekennzeichnet, dass das minde- 
stens eine erste Strukturelement (6) als einarmiger 
Hebel ausgebildet ist, an dessen freiem Hebelar- 
mende die flexible Beplankung (2) mit ihrer Vorder- 
kante (16) und auf einer Teillange des Hebelarmes 
der Stellarm ( 1 2) des ersten Aktuators (3) angebun- 
den ist. 



*5 1 . An aircraft wing with a spoiler (1 ), which is provided 
with a flexible skin (2) on its upper side, and with at 
least one actuator (3) acting on said skin for the 
adaptive control of shock waves via a convex bulge 
of the flexible skin (2), wherein via at least one first 
20 structural element (6), which is rotatably supported 
in the front region of the spoiler (1 ) and on one end 
of which the flexible skin (2) is fastened, the actuator 
(s) (3) make(s) available the length of skin on the 
leading edge (14) of the spoiler that is needed for 
25 the bulge in such a way that under the influence of 
the actuator the end of the first structural element 
(6) connected to the flexible skin (2) is pushed in 
the direction of the trailing edge (23) of the spoiler, 
forming a convex bulge, the pushing in the direction 
30 of the trailing edge (23) of the spoiler being simul- 
taneously assisted via second and third structural 
elements (7, 8, 25) supported in the spoiler (1) 
which are partially coupled to the first structural el- 
ement (6), and upon further actuation of the actua- 
ls tor the position of the bulge is capable of being dis- 
placed, with constant height, along the longitudinal 
extent (10) of the spoiler (1). 

2. Aircraft wing according to Claim 1, characterised 
40 in that the second structural elements (7) support- 
ed in the spoiler (1 ) are coupled to the first structural 
element (6) via a rod linkage (9). 

3. Aircraft wing according to Claim 1 or 2, character- 
's ised in that the second structural elements (7) sup- 
ported in the spoiler (1 ) are received in articulations 
(33) on the flexible skin (2) and on a rigid skin of the 
underside (21) of the spoiler. 

50 4. Aircraft wing according to one of Claims 1 to 3, 
characterised in that the third structural elements 
(8) supported in the spoiler (1 ), on which no rod link- 
age (9) acts, are supported in articulations (33) in 
the rear part of the spoiler (1 ) on the upper side and 

55 underside. 



20 



25 



30 



13. Flugzeugtragflugel nach einem der Ansprtiche 1 bis 
12, dadurch gekennzeichnet, dass zur Abdek- 



5. Aircraft wing according to one of Claims 1 to 4, 
characterised in that the trailing edge (23) of the 



9 



EP 1 010 616 B1 



10 



spoiler is designed in such a way that the flexible 
skin (2) and the underside (21) of the spoiler are 
capable of being displaced relative to one another 
in the spoiler direction (10). 

6. Aircraft wing according to one of Claims 1 to 5, 
characterised in that the convex bulge extends 
parallel to the leading edge (14) of the spoiler. 

7. Aircraft wing according to one of Claims 1 to 6, 
characterised in that the position of the maximum 
of the bulge (5) in relation to the leading edge (14) 
of the spoiler is capable of being changed within the 
range from 30% to 80% of the depth of the spoiler. 

8. Aircraft wing according to one of Claims 1 to 7, 
characterised in that the first actuators(s) (3) is/ 
are supported in articulated manner on the actuat- 
ing arm (1 3) of a second actuator (4) with which the 
spoiler (1) in the aircraft wing (19) is placed in its 
various operating positions in known manner. 

9. Aircraft wing according to one of Claims 1 to 8, 
characterised in that the at least one first structur- 
al element (6) takes the form of a two-armed lever, 
on the upper lever-arm end of which the flexible skin 

(2) is attached by its leading edge (16) and on the 
lower lever-arm end of which the first actuator (3) is 
attached by its actuating arm (12). 

10. Aircraft wing according to Claim 9 t characterised 
in that the actuator (3), viewed from the leading 
edge (14) of the spoiler, is arranged in front of the 
lower lever-arm end, so that as a result of a pulling* 
up of the lower lever-arm end by means of the ac- 
tuator (3) the upper lever-arm end pushes the lead- 
ing edge (16) of the flexible skin (2) in the direction 
of the trailing edge (23) of the spoiler. 

1 1 . Aircraft wing according to Claim 9 or 1 0, character- 
ised in that a tension spring (36) is arranged be- 
tween the lever-arm end on which the first actuator 

(3) acts and the spoiler (1), and in that the spoiler 

(1) in the aircraft wing (19) is adjusted into its oper- 
ating position with the first actuator (3) and, in the 
case where the spoiler (1) is resting on the aircraft 
wing (1 9), in the event of an extension of the tension 
spring (36) over the at least one structural element 
(6) and the structural elements (7, 8, 25) supported 
in the spoiler (1) the flexible skin (2) is acted upon 
by the same actuator (3) in such a way that the con- 
vex bulge for adaptive shock control arises. 

12. Aircraft wing according to one of Claims 1 to 8, 
characterised in that the at least one first structur- 
al element (6) takes the form of a one-armed lever, 
on the free lever-arm end of which the flexible skin 

(2) is attached by its leading edge (16), and the ac- 



tuating arm (12) of the first actuator (3) is attached 
on a partial length of the lever arm. 

13. Aircraft wing according to one of Claims 1 to 12, 
5 characterised in that for the purpose of covering 

the openings in the side walls (15) of the spoiler 
which arise in the event of a bulge a flexible, over- 
lapping lamellar structure (18) is provided in each 
instance. 

10 

14. Aircraft wing according to one of Claims 1 to 13, 
characterised in that a narrow slot (34) is formed 
between the leading edge (14) of the spoiler and 
the leading edge (16) of the flexible skin (2). 

15 

Revendications 

1 . Aile portante d'avion comportant un spoiler (1 ) dont 
20 ie cote superieur est muni d'un revetement flexible 

(2) et d'au moins un actiorineur (3) agissant sur le 
revetement flexible (2) pour produire son renfle- 
ment convexe pour le controle adaptatif d'ondes de 
chocs, 

25 selon lequel 

le ou les actionneurs (3) assurent la longueur ne- 
cessaire au renflement du revetement au niveau du 
bord d'attaque (14) du spoiler, par au moins un pre- 
mier element de structure (6) monte & rotation dans 

30 la zone avant du spoiler (1 ) et auquel est fixee une 
extremite du revetement flexible (2), de fagon que 
par Taction du ou des actionneurs, I'extremite reliee 
au revetement flexible (2) du premier element de 
structure (6) soit couliss6e en direction du bord de 

35 fuite (23) du spoiler en formant un renflement con- 
vexe, et en meme temps des seconds et troisiemes 
elements de structure (7, 8, 25) loges dans le spoi- 
ler (1), et qui sont couples en partie sur le premier 
element de structure (6), assistent le coulissement 

40 en direction du bord de fuite (23) du spoiler et pour 
la poursuite de I'actionnement par le ou les action- 
neurs, la position du renflement est coulissee a hau- 
teur constante le long de I'extension longitudinale 
(10) du spoiler (1). 

45 

2. Aile portante d'avion selon la revendication 1 , 
caracterisee en ce que 

les seconds Elements de structure (7) montes dans 
le spoiler (1) sont couples au premier element de 
50 structure (6) par une tringlerie (9). 

3. Aile portante d'avion selon Tune quelconque des re- 
vendications 1 ou 2, 

caracterisee en ce que 
55 les seconds 6l6ments de structure (7) months dans 
le spoiler (1 ) sont re$us dans des articulations (33) 
du revetement flexible (2) et d'un revetement rigide 
de I'intrados (21) du spoiler. 
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4. Aile portante d'avion selon Tune quelconque des re- 
vendications 1 a 3, 

caracterisee en ce que 

les troistemes Elements de staicture (8) loges dans 
le spoiler (1 ) et qui ne sont soumis £ Taction d'aucu- 5 
ne tringlerie (9), sont months dans des articulations 
(33) de la partie arriere du spoiler (1) par le cote 
superieur et le cote inferieur. 

5. Aile portante d'avion selon Tune quelconque des re- 10 
vendications 1 a 4, 

caracterisee en ce que 

le bord de fuite (23) du spoiler est realist pour que 
le revetement flexible (2) et Pintrados (2 1 ) du spoiler 
puissent coulisser I'un par rapport a I'autre dans la *5 
direction (10) du spoiler. 

6. Aile portante d'avion selon Tune quelconque des re- 
vendications 1 a 5, 

caracterisee en ce que 20 

le renflement convexe s'etend parallelement au 
bord d'attaque (14) du spoiler. 

7. Aile portante d'avion selon Tune quelconque des re- 
vendications 1 a 6, 25 
caracterisee en ce que 

la position du maximum du renflement (5) par rap- 
port au bord d'attaque (14) du spoiler peut etre mo- 
difie dans une plage de 30 % a 80 % de la profon- 
deur du spoiler. 30 

8. Aile portante d'avion selon Tune quelconque des re- 
vendications 1 a 7, 

caracterisee en ce que 

le ou les premiers actionneurs (3) sont montes de 35 
manure articulee sur le bras de reglage (13) d'un 
second actionneur (4) par lequel le spoiler (1) est 
positionne dans I'aile portante d'avion (1 9) de fagon 
connue dans ces differentes positions de fonction- 
nement. 40 

9. Aile portant d'avion selon I'une quelconque des re- 
vendications 1 a 8, 

caracterisee en ce qu' 

au moins un premier element de structure (6) est 45 
realise comme levier a deux bras dont I'extremite 
de bras de levier superieur porte le revetement sou- 
pie (2) par son arete avant (16) et dont I'extremite 
inferieure du bras de levier est reliee au premier ac- 
tionneur (3) avec son bras de reglage (12). so 

10. Aile portant d'avion selon la revendication 9, 
caracterisee en ce que 

I'actionneur (3) vu du bord d'attaque (14) du spoiler 
se trouve sous I'extremite inferieure du bras de le- 55 
vier de fagon qu'en tirant I'extremite inferieure du 
bras de levier par I'actionneur (3), I'extr6mit6 sup6- 
rieure du bras de levier deplace I'arete avant (16) 



du revetement flexible (2) en direction du bord de 
fuite (23) du spoiler. 

1 1 . Aile portante d'avion selon I'une quelconque des re- 
vendications 9 ou 10 

caracterisee par 

un ressort de traction (36) agissant entre I'extremite 
de bras de levier sur le premier actionneur (3) et le 
spoiler (1), et 

le premier actionneur (3) deplace le spoiler (1 ) dans 
sa position de fonctionnement dans I'aile portante 
d'avion (1 9) et lorsque le spoiler (1 ) arrive en appui 
sur I'aile portante d'avion (19) le meme actionneur 
(3), en allongeant le ressort de traction (36) agit par 
l'interm£diaire d'au moins un element de structure 
(6) et les elements de structure (7, 8, 25) montes 
dans spoiler (1) sur le revetement flexible (2) pour 
obtenir le renflement convexe pour le controle 
adaptatif des chocs. 

12. Aile portante d'avion selon I'une quelconque des re- 
vendications 1 a 8, 

caracterisee en ce qu ( 

au moins un premier element de structure (6) est 
realise comme levier a un bras dont I'extremite libre 
du bras de levier est reliee au bord avant (16) du 
revetement flexible (2) et est fixee sur une partie de 
la longueur du bras de levier du bras de reglage (12) 
du premier actionneur (3). 

1 3. Aile portante d'avion selon I'une quelconque des re- 
vendications 1 a 12, 

caracterisee en ce que 

pour couvrir les ouvertures formees lors du deve- 
loppement d'un renflement dans les parois laterales 
(15) du spoiler il est prevu une structure en lamelle 
(18) respective, flexible, etqui se chevauche. 

14. Aile portante d'avion selon I'une quelconque des re- 
vendications 1 a 13, 

caracterisee par 

une fente etroite (34) prevue entre le bord d'attaque 
(14) du spoiler et I'arete avant (16) du revetement 
flexible (2). 
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